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Abstract of WO9904952 

The invention concerns a quick and inexpensive 
method for making parts of large dimensions, 
formed by a skin (10) and reinforcing elements 
(12, 16), such as an aircraft fuselage sections, in 
composite material with thermoplastic matrix. 
After the reinforcing elements have been 
manufactured separately by drape moulding, 
consolidating and forming, they are placed on an 
equipment (23) where the skin (10) is 
simultaneously manufactured and assembled 
with the reinforcing elements (12, 16) by diffusion 
welding. More precisely, the skin (10) is 
continuously draped and consolidated by the 
drape moulding head (36), such that the required 
part is directly obtained. 
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(57) Abstract 

The invention concerns a quick and inexpensive method for 
making parts of large dimensions, formed by a skin (10) and reinforcing 
elements (12, 16), such as an aircraft fuselage sections, in composite 
material with thermoplastic matrix. After the reinforcing elements have 
been manufactured separately by drape moulding, consolidating and 
forming, they are placed on an equipment (23) where the skin (10) 
is simultaneously manufactured and assembled with the reinforcing 
elements (12, 16) by diffusion welding. More precisely, the skin (10) 
is continuously draped and consolidated by the drape moulding head 
(36), such that the required part is direcUy obtained. 

(57) Abre*ge" 

Pour permettre la fabrication de pieces de grandes dimensions, 
formees d'une peau (10) et d Elements de renfort (12, 16), telles 
que des troncons de fuselage d'alronef, en materiau composite a 
matrice thermoplastique, il est propose* un procecfc simple, rapide et 
peu on6reux. Apres que les elements de renfort aient 6i6 fabriques 
separdment par drapage, consolidation et mise en forme, on place 
ces elements sur un outillage (32) et on y realise simultanement la 
fabrication de la peau (10) e* son assemblage aux 616ments de renfort 
(12, 16) par soudage par diffusion. Plus precisement, la peau (10) est 
drapee et consolidee en continu par la tete de drapage (36), de sorte 
qu'on obtient directement la piece desiree. 




UNIQUEMENTA TITRE D'INFORMATION 

Codes utilises pour identifier les Etats parties au PCT, sur les pages de couverture des brochures publiant des demandes 
internationales en vertu du PCT. 



AJL 


A lb ante 


ES 


Bspagne 


LS 


Lesotho 


SI 


Slovenfc 


AM 


Armenie 


FI 


Finlandc 


LT 


Lituanie 


SK 


Slovaquie 


AT 


Autricbe 


FR 


France 


LU 


Luxembourg 


SN 


Senegal 


AU 


Austral ic 


GA 


Gabon 


LV 


Lettonie 


sz 


Swaziland 


AZ 


Azerbaldjan 


GB 


Royaume-Uni 


MC 


Monaco 


TD 


Tchad 


BA 


Bosnie-Herzegovine 


GE 


Georgie 


MD 


Republique de Moldova 


TG 


Togo 


BB 


Barbade 


GH 


Ghana 


MG 


Madagascar 


TJ 


Tadjikistan 


BE 


Bclgiquc 


GN 


Gumee 


MK 


Ex-Republique yougoslave 


TM 


Turkmenistan 


BF 


Burkina Paso 


GR 


Grece 




de Macddome 


TR 


Turquie 


BG 


Bulgarie 


HO 


Hongrie 


ML 


Mali 


TT 


Trinit6-et-Tobago 


BJ 


B6nin 


IE 


Irlande 


MN 


Mongolie 


UA 


Ukraine 


BR 


Bresil 


IL 


Israel 


MR 


Mauritanie 


UG 


0 Uganda 


BV 


Belarus 


IS 


Islande 


MW 


Malawi 


US 


Brais-Unis d'Amertque 


CA 


Canada 


IT 


UaHc 


MX 


Mexique 


uz 


Ouzbekistan 


CF 


Republique ccntraiiricainc 


JP 


Japon 


NE 


Niger 


VN 


Viet Nam 


CG 


Congo 


KE 


Kenya 


NL 


Pays-Bas 


YU 


Yougoslavie 


CH 


Suisse 


KG 


Kirghizistan 


NO 


Norvege 


zw 


Zimbabwe 


a 


Cote d'lvoire 


KP 


Republique populaire 


NZ 


Nouvelle-ZcTande 






CM 


Cameroon 




deraocratique de Coree 


PL 


Pologne 






CN 


Chine 


KR 


Republique de Coree 


PT 


Portugal 






CU 


Cuba 


KZ 


Kazakstan 


RO 


Roumanie 






CZ 


Republique tcheque 


LC 


SaJme-Lucie 


RU 


Federation de Russie 






DE 


Alkmagne 


U 


H r* w^cht^ns in 


SD 


Soudan 






DK 
EE 


Daneraark 
Estonie 


LK 
LR 


Sri Lanka 
Liberia 


SE 
SG 


Suede 
Singapour 







PROCEOE DE FABRICATION OE PIECES EN HATER I AU COMPOSITE A MATRICE 
THERMOPLASTIQUE 



DESCRIPTION 

Domaine technique 

L' invention concerne un proc6d§ permettant 
de fabriquer des pieces de grandes dimensions, incluant 
une peau et des elements de renfort/ en un mat6riau 
composite & matrice thermoplastique. 

Le proc£d§ selon 1' invention peut etre 
utilise dans de nombreux secteurs industriels, d6s lors 
que l f on souhaite pouvoir benef icier des avantages 
propres aux matSriaux composites pour la fabrication de 
pieces de grandes dimensions comprenant une peau et des 
616ments de renfort rapportes. Ainsi/ dans l'industrie 
a6ronautique, le proc§d6 selon l 1 invention peut 
notamment §tre utilise pour fabriquer des trongons de 
fuselage d'aeronefs, des viroles de nacelles de 
r6act eurs d 1 avions , e tc . . 

Etat de la technique 

Lorsqu'on d6sire dormer & une enveloppe 
mince/ que l'on appellera "peau" dans la suite du 
texte, une bonne tenue m6canique sans accroitre 
exag6rement sa masse, il est d f usage de lui associer 
des 616ments de renfort tels que des lisses, des 
cadres, des renforts locaux, etc. rapportes sur la 
peau. 

Dans le pass6, de telles structures 6taient 
toujours entidrement m6talliques, la peau se presentant 
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sous la forme d'une tole et les 616ments de renfort 
sous la forme de t61es ou de profiles rapportes sur la 
peau par des moyens de fixation tels que des rivets, 
Les structures mttalliques ainsi constitutes sont 
encore trts nombreuses, notamment lorsque les pieces 
sont de grandes dimensions. En particulier/ dans le 
domaine atronautique, les trongons de fuselage des 
aeronefs ainsi que les viroles des nacelles entourant 
les reacteurs des avions sont tou jours realists de 
cette maniere, comme l'illustrent notamment les 
documents US-A-5 560 102 et US-A-5 586 381. 

Depuis quelques anntes, une partie de plus 
en plus importante des pieces mttalliques tend & etre 
remplacte par des pieces en materiaux composites 
formees de fibres longues telles que des fibres de 
carbone, noyees dans une ma trice de r6sine. Cette 
Evolution s'explique par les avantages propres aux 
mattriaux composites. Ces avantages comprennent 
notamment un gain de masse d' environ 25 % par rapport & 
des pieces mStalliques comparables, ainsi que des 
propri6t6s mtcaniques de meme niveau * que celles des 
pieces m^talliques et susceptibles d'etre adapttes a la 
demande. Les pieces en mattriaux composites presentent 
aussi un bon comportement ci la fatigue, une absence de 
corrosion et d f excellentes propritte sptcifiques. Le 
gain de masse associt aux excellentes proprietts 
mfecaniques des mattriaux composites & fibres longues 
noyees dans une matrice de resine explique en 
particulier la percte de ces materiaux dans le domaine 
atronautique. 

De fagon plus precise, la grande majority 
des pieces en mattriaux composites actuellement 
utilistes dans l'industrie atronautique sont des pieces 



wo sw/u4y» 



rC'l/FKy»/UlD»4 



fabriqu£es k partir d'une resine thermodurcissable. En 
effet/ ce type de resine 6tait initialement le seul qui 
procurait les propri6t§s m§caniques recherch6es. 

La fabrication de pieces en mat6riaux 
5 composites & matrice thermodurcissable a cependant un 
inconvenient notable. En effet, du fait du caractdre 
thermodurcissable de la r6sine utilis£e, la fabrication 
de chaque pi6ce se termine necessaireraent par une 
operation de polymerisation relativement longue, 
10 effectu6e gen6ralement en autoclave. 

Dans le cas de pieces de petites 
dimensions, cette dernidre operation n'est pas 
reellement penalisante. En effet, des autoclaves de 
petites dimensions relativement peu coflteux peuvent 
15 etre utilises et plusieurs pieces peuvent etres 
polym6ris6es simultan&nent dans chaque autoclave I 

En revanche, lorsque la taille des pieces 
devient plus importante, une seule piece & la fois peut 
§tre polym§ris6e dans un m§me autoclave et l'on doit 
20 avoir recours a des autoclaves de tres grandes 
dimensions, particulierement coGteux. La duree de 
1 'operation et le coat de 1' autoclave rendent alors 
rapidement le proc6de mal adapte & une application 
industrielle. C f est pourquoi, meme si les documents 
25 US-A-5 170 967 et US-A-5 223 067 envisagent la 
fabrication d'un trongon de fuselage d'aeronef en 
mat6riau composite a matrice thermodurcissable, la 
fabrication de pieces de cette taille selon cette 
technologie reste dif f icilement justifiable du point de 
30 vue industriel. 

Depuis l 1 apparition relativement r6cente de 
r6sines thermoplastiques telles que la r6sine PEEK 
(Polyether6therc6tone) , permettant d'obtenir des 
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mat6riaux composites & fibres longues et & matrice 
thermoplastique pr6sentant des caract6ristiques 
m£caniques 6quivalentes a celles des mat6riaux 
composites & matrice thermodurcissable les plus 
5 recent s, on tend 6galement & remplacer les pieces 
m§talliques existantes par des pieces en mat6riau 
composite h matrice thermoplastique. 

Ces mat6riaux composites & matrice 
thermoplastique pr£sentent, outre les avantages des 
10 materiaux composites & matrice organique cites 
prec6demment, une bonne tenue a 1' impact et au feu 
ainsi qu'une faible reprise d' humidity. Enfin, les 
demi-produits se conservent a temperature ambiante et 
ont une dur£e de vie pratiquement illimit£e, du fait 
15 que la r£sine qui imprdgne les fils est d£ja 
polyro6risee. 

Comme l'illustre notamment le document 
US-A- 5 362 347, on a d£ja propose de fabriquer le bord 
d'attaque d f une aile d'avion en mat£riau composite a 
20 matrice thermoplastique. Plus pr6cisement, ce document 
envisage de fabriquer separement les elements de 
renfort et la peau, puis de les assembler par soudage/ 
diffusion. 

Du fait que les elements de renfort et la 
25 peau sont fabriqu6s s§par£ment avant d'etre assembles, 
la peau comme les elements de renfort doivent subir des 
operations de consolidation avant leur assemblage. II 
est rappel6 que ces operations de consolidation ont 
principalement pour fonction la creation de la liaison 
30 entre les diff6rentes couches constituant, d f une part, 
la peau et, d' autre part, chacun des elements de 
renfort, tout en eiiminant les porosit§s. Elles 
consistent en 1 'application d'une pression sur 
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l f 616ment & consolider, et son chauffage & une 
temperature d§termin6e, supSrieure & la temperature de 
fusion de la r§sine. Ces operations de consolidation 
s'effectuent en autoclave, Cela rend ce proc6d6 mal 
5 adapts & la fabrication de pieces prSsentant une peau 
de grandes dimensions, pour des raisons identiques ci 
celles qui ont 6te mentionnees dans le cadre de la 
fabrication de pieces en matSriau composite & matrice 
thermodurcissable . 

10 

Expose de 1' invention 

L f invention a prScisement pour objet un 
procede permettant de fabriquer des pieces de grandes 
dimensions, telles que des trongons de fuselage 
15 d'aeronefs, en un matSriau composite & matrice 
thermoplastique, d'une manidre particuliSrement rapide 
et peu coilteuse, adaptSe a une fabrication industrielle 
& cadence relativement elevSe, sans rSelle limitation 
de taille du fait que ni la peau, ni la structure 
20 finale obtenue ne doivent passer en autoclave & la fin 
de leur fabrication, 

Conformement a 1' invention, ce rSsultat est 
obtenu au moyen d'un procSde de fabrication de pieces 
de grandes dimensions, en materiau composite, incluant 
25 une peau et des elements de renfort, caracterise par le 
fait qu'il comprend les Stapes suivantes : 
- fabrication s6par£e des elements de renfort, par 
drapage, consolidation et mise en forme, ct partir 
d'une bande de fibres longues impregnSes de rSsine 
30 thermoplastique ; 
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- mise en place des Elements de renfort sur un 
outillage de forme compl&nentaire de la piece £ 
fabriquer ; et 

- fabrication de la peau et assemblage simultan6 de 
5 celle-ci et des 61§ments de renfort, par drapage et 

consolidation en continu d'au moins une bande de 
fibres longues impr6gn6es de r6sine thermoplastique, 
directement sur l f outillage portant les elements de 
renfort. 

10 Du fait que les 616ments de renfort et la 

peau sont assembles lors de la fabrication de celle-ci 
et du fait que cette fabrication inclut la 
consolidation en continu d'une bande de fibres formant 
la peau, lors de son drapage, des pieces de dimensions 
15 quelconques peuvent §tre fabriqu6es/ sans qu'ils soit 
n6cessaire de placer la peau ou la pi6ce obtenue dans 
un autoclave. 

Par ailleurs, le temps de fabrication des 
pieces est particulierement court puisque 1' assemblage 
20 de la peau et des 616ments de renfort et la fabrication 
de la peau sont simultan6s. En outre, les 616ments de 
renfort d'une piece donn6e peuvent §tre fabriqu§s 
lorsque la peau de la pi6ce pr6c6dente est elle-meme en 
cours de fabrication. 
25 Dans une forme de realisation pr£f§r£e de 

1* invention, les 616ments de renfort sont fabriqu§s par 
depose automat is6e en continu d'une bande de fibres 
longues impregn6es de r6sine thermoplastique 
polym6ris6e, de fagon a former un panneau, comparable & 
30 une tole dans une piece m§tallique classique, par 
d6coupe de flans dans ce panneau, puis par 
consolidation et mise en forme de ces flans. 



G6n6ralement les flans sont consolid6s 
avant d'etre mis en forme. 

La consolidation des flans peut se faire 
soit en autoclave, soit sous presse chauffante. II est 
5 & noter que la consolidation en autoclave ou sous 
presse chauffante concerne alors des pieces de 
relativement petites dimensions, de sorte qu'un 
autoclave ou une presse chauffante ordinaires, de 
dimensions conventionnelles peuvent §tre utilises et 
10 que plusieurs flans peuvent y etre consolides 
simultanement . 

Par ailleurs, les flans sont de pr§f6rence 
mis en forme par thermoformage. Si une bonne 
orientation des fibres dans l f 616ment de renfort le 
15 necessite, le thermoformage peut etre precede d'une 
op6ration de cintrage. 

Dans certains cas particuliers, et 
notamment lorsque les 616ments de renfort presentent 
une courbure relativement limit6e par rapport & un 
20 plan, les flans peuvent etre consolid6s et mis en forme 
simultan§ment par thermoformage dans une presse 
chauffante. 

Le proc6de selon 1' invention est 
avantageusement appliqu6 k la fabrication d f une piece 
25 creuse. On place alors les 616ments de renfort dans des 
6videments pr6vus sur un mandrin appartenant £ 
l'outillage, puis on drape et on consolide en continu 
la bande sur ce mandrin en le faisant tourner autour de 
son axe. 

30 Dans le cas particulier oti le proced6 selon 

l 1 invention est appliqu6 ct la fabrication de trongons 
de fuselage d'a6ronefs, on fabrique des 616ments de 
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renfort comprenant des lisses, des cadres et des 
renforts locaux. 

5 Breve description des dessins 

On d§crira a present, & titre d'exemple non 
limitatif, une forme pr6f6r6e de mise en oeuvre de 
1' invention en se r6f6rant aux dessins annexes, dans 
lesquels : 

10 - la figure 1 illustre de facon sch6matique 

une premiere 6tape du proc6d6 selon l f invention, au 
cours de laquelle des lisses, des renforts locaux et 
des cadres sont fabriqu6s s6par6ment ; 

- la figure 2 est une vue en coupe 
15 transversale qui represente schematiquement l'etape 

ultime du proc6de selon I 1 invention, au cours de 
laquelle on ef fectue simultanement la fabrication de la 
peau et son assemblage aux §16ments de renfort ; et 

- la figure 3 est tine vue en perspective 
20 illustrant l'agencement relatif des lisses et des 

cadres dans le trongon de fuselage que l'on d6sire 
f abriquer ♦ 

Description detail!6e d'une forme prefer6e de mise en 
25 oeuvre 

Le proc6d§ conforme h 1' invention va h 
present etre d§crit dans son application a la 
fabrication d'un trongon de fuselage d f a6ronef. Comme 
le montrent notamment les figures 2 et 3, un tel 
30 trongon de fuselage comprend une peau ext&rieure 10, 
ainsi que des 616ments de renfort constitu6s par des 
lisses 12, des cadres 14 et des renforts locaux 16. Les 
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lisses 12 et les cadres 14, orient6s respectivement 
selon des directions longitudinales et 

circonf6rentielles, constituent l'ossature du fuselage 
(figure 3), de la m§me mani£re que lorsque celui-ci est 
5 m6tallique. Les renforts locaux 16 forment des 
sur^paisseurs qui viennent s'ajouter localement a la 
peau 10 afin de la renforcer, notamment dans les 
regions oil se trouvent les hublots 17 (figure 3) . 

Cette application ne doit cependant pas 
10 etre consider^ comme limitative. En effet, comme on 
l'a dej& observe, le proc6d6 selon I 1 invention peut 
etre utilise pour fabriquer toutes pieces de grandes 
dimensions en mat^riau composite a matrice 
thermoplastique, form£es par 1' assemblage d'une peau et 
15 d f Elements de renfort. Par consequent, la forme et les 
dimensions de la pi6ce peuvent etre differentes, de 
m£me que la nature, le nombre et I'agencement des 
elements de renfort. En particulier, si 1' invention est 
particulidrement adapt6e k la fabrication d'une pi6ce 
20 creuse de revolution, elle peut aussi s'appliquer a la 
fabrication de pieces de formes differentes, non de 
revolution. 

Selon une premiere etape du proc§de de 
fabrication conforme & l f invention, les elements de 

25 renfort constitu6s ici par les lisses 12, les cadres 14 
et les renforts locaux 16, sont fabriqu6s s§parement 
par drapage, consolidation et mise en forme, a partir 
d f une bande 18 de fibres longues impr6gn6es de resine 
thermoplastique polym6risee. 

30 Dans la pratique, on utilise generalement 

des fibres de carbone impr6gn6es de resine PEEK 
(poly6ther6therc6tone) . Des fibres et/ou une resine 
thermoplastique de natures differentes peuvent 
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toutefois §tre utilisees dans certaines applications/ 
sans sortir du cadre de 1* invent ion. 

On utilise generalement une bande 18 
form§es de fibres unidirectionnelles liees entre elles 
5 par la r6sine thermoplastique polymeris6e. En variante, 
une bande de fibres tiss6es, 6galement impr6gn<§es de 
r6sine polym§ris6e peut toutefois etre utilisee dans 
certains cas. A temperature ambiante, la nappe 18 de 
fibres impregn6es de r6sine thermoplastique polymerisee 
10 est une bande souple et non adhesive, habitue llement 
stockee sur un rouleau. 

L'etape de drapage de la bande 18 , 
illustr6e sch6matiquement en a sur la figure 1, 
consiste & d6poser la bande 18 sur plusieurs 
15 epaisseurs, pour former un certain nombre de couches ou 
de plis, selon des orientations qui peuvent ou non 
varier d'un pli a 1* autre, pour tenir compte des 
caracteristiques m^caniques que I'on desire obtenir. Le 
nombre de plis superposes au cours de cette etape de 
20 drapage depend egalement des caracteristiques 
m6caniques souhait6es pour les Elements de renfort 
12, 14 et 16. 

L'etape de drapage illustr6e en a sur la 
figure 1 peut etre commune a tous les elements de 
25 renfort constitu6s par les lisses 12 les cadres 14 et 
les renforts locaux 16, ou au contraire sp6cifique k 
chacun de ces elements de renfort, selon que ces 
§16ments doivent presenter ou non la meme 6paisseur. La 
bande 18 peut 6galement etre la m§me pour tous les 
30 elements de renfort, ou differer pour certains d' entre 
eux. 

Selon le cas, on fabrique ainsi par drapage 
un ou plusieurs types de panneaux plans 20. 
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L' operation de drapage de la bande 18, a 
partir du rouleau (non repr6sente) sur lequel le 
materiau est bobin6, est de preference assur6e par une 
tete de drapage (non representee) adapt6e au drapage 
d'une bande formee de fibres longues impr6gn6es de 
resine thermoplastique polym§ris6e • A cet effet, on 
utilisera avantageusement la tete de drapage a grande 
Vitesse decrite dans la demande de brevet frangais n° 
96 14799, 

La tete de drapage assure le chauffage de 
la bande 18 & une temperature superieure a la 
temperature de fusion de la resine, puis 1 'application 
d'une pression sur la bande deposee, afin d 1 assurer son 
soudage par diffusion sur la bande depos6e 
prec6demment . La tete de drapage assure ensuite le 
refroidissement de la bande immediatement apres son 
application, afin d'6viter son redecollement . En outre, 
des moyens peuvent etre prevus pour assurer un 
positionnement precis des bandes entre elles. 

La bande 18 est depos6e par la tete de 
drapage sur un support plan, gen6ralement fixe, Le ou 
les panneaux 20 obtenus par cette operation de drapage 
sont done des panneaux plans, de preference de grandes 
dimensions, qui peuvent etre fabriqu6s en continu dans 
le cadre d'un proc6d6 industriel. 

Des flans 22 sont decoupes dans le ou les 
panneaux 20, soit au fur et & mesure que ces panneaux 
sont fabriqu6s, soit ulterieurement . Les d6coupes sont 
faites afin d'obtenir des flans dont les dimensions 
sont adaptees a celles des elements de renfort 12, 14 
et 16 que l f on desire fabriquer. Ces dimensions peuvent 
aussi etre 16gerement sup6rieures s'il est necessaire 
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d'effectuer un detourage aprds la mise en forme des 
616ments de renfort. 

Corame on l'a illustre sch6matiqueraent en b 
sur la figure 1, les flans 22 d6coup6s dans le ou les 
5 panneaux 20 subissent g6neralement ensuite une 
operation de consolidation qui a principalement pour 
fonctions d f 61iminer les porosit6s a l f int6rieur du 
mat6riau et d'am61iorer la liaison entre les 
diff6rentes couches qui le constituent. 
10 Cette operation de consolidation se 

caract§rise par 1 'application d'une : pression sur les 
flans 22 (gen6ralement comprise entre 2 & 20 bars, 
selon le type de materiau utilise), et par leur 
chauffage a une temp6rature g6neralement super ieure & 
15 la temperature de fusion de la resine, afin d' assurer 
son ramollissement (par exemple, a environ 400°C dans 
le cas d'une r6sine PEEK) . 

La consolidation des flans 22 peut etre 
effectuee en autoclave ou dans une presse chauffante. 
20 Lorsque la consolidation est effectuee en 

autoclave, il est a noter que les autoclaves utilises 
sont des autoclaves classiques, de dimensions 
conventionnelles, puisque les dimensions des flans 22 a 
consolider correspondent aux dimensions des §l§ments de 
25 renfort de la pi&ce cl fabriquer, avant que ces 616ments 
soient mis en forme. G6n6ralement, plusieurs flans 22 
peuvent &tre consolid6s dans un meme autoclave, ce qui 
procure un gain de temps et une 6conomie notables. 

En variante, la consolidation des flans 22 
30 peut aussi §tre faite dans une presse chauffante telle 
que celle qui est d6crite dans le document 
EP-A-0 584 017. 



Les diff£rents flans 22 consolid6s sont 
ensuite mis en forme s£par6ment, comme on l f a illustr6 
sch6matiquement en c, d et e respectivement pour les 
lisses 12, les cadres 14 et les renforts locaux 16. 
5 Comme on I'a illustr6 schema tiquement en c 

sur la figure 1, les lisses 12 sont des profiles 
rectilignes ou sensiblement rectilignes, qui pr6sentent 
approximativement en section une forme en om6ga. Des 
profiles rectilignes de sections sensiblement 
10 diffSrentes, par exemple en L, Z ou U, peuvent etre 
fabriques de la meme manidre, en vue d'§tre integres 
dans la pi6ce finale. 

La mise en forme des elements de renfort 
tels que les lisses 12 est faite par thermoformage, par 
15 exemple dans une machine de type presse chauffante 
equip6e d'un poingon et d'une matrice, ou d'un poinpon 
et d r une vessie. Les techniques de mise en forme par 
thermoformage de pieces en materiau composite k matrice 
thermoplastique sont bien connues, de sorte qu'aucune 
20 description d6taill6e n'en sera faite. 

Comme on I'a illustre schematiquement en d 
sur la figure 1, les 616ments de renfort tels que les 
renforts locaux 16, constitues par des trongons de 
panneaux 16g§rement incurves par rapport h un plan, 
25 peuvent dtre egalement fabriques par thermoformage, 
notamment entre un poingon et une vessie, a partir de 
flans plans 22 precedemment consolid§s. La mise en 
forme peut notamment etre faite dans une presse 
chauffante analogue & celle qui est decrite dans le 
30 document EP-A-0 584 017, d6ja cite. 

Compte tenu de la faible courbure des 
renforts locaux 16, les etapes de consolidation et de 
mise en forme de ces 616ments de renfort peuvent aussi 
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etre simultan6es. Les flans plans 22 dficoupes dans le 
panneau 20 sont alors places directement dans une 
presse chauffante qui assure simultan6ment ces deux 
fonctions. L& encore, une presse chauffante analogue & 
5 celle qui est decrite dans le document EP-A-0 584 017 
peut etre utilis6e. 

Comme on l'a illustre schematiquement en e 
sur la figure 1/ les elements de renfort tels que les 
cadres 14 sont des profiles circulaires ou en arc de 
10 cercle. Dans la forme de realisation representee, ces 
profiles p resent ent une section en U. Toute autre 
section, par exemple en forme de L, peut toutefois etre 
envisag6e, sans sortir du cadre de 1' invention, 

Afin de permettre l^obtention d'un element 
15 circulaire a partir d'un flan plan 22 initialement en 
forme de bande droite, ce flan doit tout d'abord etre 
cintre dans son plan, pour assurer la continuity des 
fibres sur toute la circonf6rence de l'eiement. Ce 
cintrage peut notamment etre effectue a l'aide d'un 
20 appareil comparable & celui qui est d6crit dans le 
document FR-A-2 635 484, apr£s adaptation de cet 
appareil pour tenir compte du caractere thermoplastique 
de la r6sine utilisee. Cette adaptation se traduit 
notamment par l'ajout de moyens de chauffage, en amont 
25 des rouleaux coniques assurant le cintrage de la bande. 

Lorsque le flan 22 en forme de bande a ete 
cintre dans son plan, ce flan est mis en forme par 
thermoformage, soit entre un poingon et une matrice 
soit entre un poingon et une vessie, de la meme maniere 
30 que les lisses 12 dont la mise en forme a ete decrite 
pr6cedemment . 

II est important d' observer que les 
diff6rentes operations de drapage, consolidation et 
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mise en forme, cbnstituant la premiere etape de 
fabrication des elements de renfort 12, 14 et 16 qui 
vient d'etre d6crite, peuvent §tre r6alisees 
simultanement dans le cadre d'un processus de 
5 fabrication en s6rie des trongons de fuselage. 

Lorsque les lisses 12, les renforts locaux 
16 et les cadres 14 n^cessaires a la fabrication d'un 
trongon de fuselage sont disponibles, tous ces elements 
de renfort sont mis en place sur un outillage 23, comme 
10 on l'a illustre schematiquement sur la figure 2. 

De fagon plus precise, 1' outillage 23 
comprend un mandrin creux 24, par exemple m£tallique, 
dont la surface exterieure pr6sente une forme 
complementaire de celle de la surface inferieure de la 
15 peau 10 du trongon de fuselage que l'on desire 
fabriquer. Pour simplifier, un mandrin 24 de forme 
circulaire a et6 repr6sente sur la figure 2. 

Comme on l'a illustr6 de fagon tr6s 
schematique, le mandrin creux 24 est mont6 sur des 
20 rayons 26, permettant de le relier a un moyeu central 
28, par lequel le mandrin peut etre entrain^ en 
rotation dans le sens de la fl6che F sur la figure 2. 
Get entrainement en rotation peut etre assur6 par tout 
moyen appropri6 permettant une rotation du mandrin 24 a 
25 une vitesse constante contr616e, relativement lente. 

Sur sa surface exterieure, le mandrin 24 
comporte des dvidements 30 dont les formes sont 
compl6mentaires de celles des differents §l£ments de 
renfort 12, 14 et 16. Ainsi, lorsque les lisses 12, les 
30 cadres 14 et les renforts locaux 16 sont places dans 
ces 6 vi dements 30, tous ces elements de renfort 
affleurent la surface ext6rieure du mandrin 24 entre 
les 6videments 30. 
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Corame I'illustre schematiquement la figure 
3, le montage des lisses 12 et des cadres 14 
entrecrois6s est rendu possible par le fait que des 
entailles 14a sont form6es, par exemple dans les cadres 
5 14, aux endroits oh ces Elements de renfort se 
croisent. Les entailles 14a sont f onuses avant la mise 
en place des lisses 12 et des cadres 14 dans les 
6vi dements 30. 

Le maintien des elements de renfort dans 
10 les evidements 30 peut etre assure par tout moyen 
approprie tel qu f un ruban adhesif double face, des 
points de colle, ou par aspiration, etc- permettant 
ensuite un demontage aise. Pour permettre ce demontage, 
le mandrin 24 est lui-m§me demontable. A cet effet, il 
15 peut etre forme de plusieurs secteurs d§montables 
assembles entre eux, ou apte & etre retracts sur 
lui-meme, ou encore de toute autre maniere permettant 
un demontage ais6 de la pidce lorsqu'elle est termin§e. 

Comme on l f a represent 6 sur la figure 2, 
20 certains des elements de renfort (dans ce cas, les 
lisses 12) pr6sentent des parties en creux tourn6es 
vers l'ext6rieur, lorsque ces elements sont places dans 
les evidements 30. De preference, on place dans ces 
parties en creux des noyaux 40 qui 6vitent toute 
25 deformation de la peau 10, lorsque celle-ci est 
fabriquee. Selon des techniques analogues a celles qui 
sont utilis6es pour le moulage, on utilise des noyaux 
40 en un mat§riau apte & Stre ais6ment d6truit ou 
d§mont6 lorsque la pi£ce est terminee (par exemple des 
30 noyaux solubles) . 

Lorsque tous les 616ments de renfort 
entrant dans la composition d'un trongon de fuselage 
ont ete mis en place dans les Evidements 30, l'6tape 
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suivante du proc§d§ peut §tre entam6e comme I'illustre 
la figure 2. Au cours de cette 6tape, on effectue 
simul tankmen t la fabrication de la peau 10 et 
1' assemblage de cette peau et des 616ments de renfort 
5 12, 14 et 16/ par drapage et consolidation en continu 
d'une bande 32 de fibres longues impr§gn6es de r6sine 
thermoplastique polym6ris6e, directement sur le mandrin 
24 portant ces elements de renfort. 

La bande 32 de fibres longues impr6gn6es de 
10 r§sine est g§n6ralement de meme nature que celle qui a 
servi £ la fabrication des lisses 12 , des cadres 14 et 
des renforts locaux 16. Ainsi/ il s'agit gen6ralement 
d'une bande de fibres de carbone impregn6es de r6sine 
PEEK (poly6 there therce tone) d6j& polymerisee. 
15 Toutefois, il est a noter que dans certaines 
applications particulieres, le raat^riau composite 
formant la peau 10 peut etre different de celui clans 
lequel sont realises les elements de renfort. 

Comme on l'a illustrfe sch6matiquement sur 
20 la figure 2, l 1 operation de drapage et de consolidation 
en continu s' effectue a partir d'une bande 32 
initialement enroulee sur une bobine 34. Le drapage et 
la consolidation en continu sont assures par une t§te 
de drapage illustree schematiquement en 36. Cette t€te 
25 de drapage 36 est mont6e sur un support (non 
repr6sente) de fagon a se deplacer progressivement 
parallelement £ I'axe du mandrin 24. Lorsque celui-ci 
est entraine en rotation dans le sens de la fleche F, 
la bande 32 est enroulee en h§lice autour du mandrin, 
30 selon une sequence du drapage d6finie de fagon h former 
progressivement la peau 10 de la pi6ce. La bande 32 
peut Sgalement etre deposee parallelement a l'axe du 
mandrin 24. 
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II est & noter que tout autre mouvement 
relatif entre la tete de drapage 36 et le mandrin 24 
permettant de former la peau 10 pourrait etre utilise, 
sans sortir du cadre de 1' invention, 
5 La tete de drapage 36 est conpue pour 

r6aliser simultanement le drapage de la bande 32 sur la 
mandrin 24, la consolidation en continu de la peau 10 
ainsi fabriquee, et 1' assemblage de cette peau 10 et 
des Elements de renfort constitu6s par les lisses 12/ 
10 les cadres 14 et les renforts locaux 16. A cet effet, 
la tete de drapage 36 soumet le materiau & un cycle de 
pression et de temperature predetermine. Ce cycle 
comprend le chauffage de la bande 32 immediatement 
avant son application sur le mandrin 24, 1 9 application 
15 d'une pression sur la bande 32 lorsqu'elle est 
appliquee sur le mandrin, puis le re froidis semen t de la 
bande qui vient etre depos6e. 

Le chauffage prealable de la bande 32 est 
effectue a une temperature superieure ci la temperature 
20 de fusion de la r6sine, afin de rendre celle-ci 
suffisamment fluide pour permettre le soudage par 
diffusion entre les dif ferentes couches depos£es et 
pour faciliter 1' elimination des porosites. A titre 
d f illustration nullement limitative, une temperature 
25 voisine de 400°C peut etre adoptee dans le cas d'une 
r6sine PEEK. 

La bande 32 est appliquee contre le mandrin 
24, par exemple par un rouleau 38, a une pression 
generalement comprise entre 2 et 20 bars, selon le type 
30 de materiau utilise. 

Le refroidissement ulterieur de la bande 
deposee est destine a 6viter le red6collement de cette 
bande. II vise a ramener celle-ci a une temperature 



inf6rieure a la temperature de fusion de la resine et, 
si possible, inferieure & sa temperature de transition 
vit reuse. 

Lorsque le nombre de couches desire pour la 
5 peau 10 est obtenu, la rotation du mandrin 24 est 
stopple et la bande 32 est couple. La peau 10 est alors 
d6j& consolidee et soudee par diffusion aux Elements de 
renfort constitu6s dans ce cas par les lisses 12, les 
cadres 14 et les renforts locaux 16. 
10 Par consequent, le troncon de fuselage est 

obtenu immediatement, apres demontage ou retraction du 
mandrin 24 et enlevement des noyaux 40 places £ 
l'interieur des lisses 12. En particulier, le trongon 
de fuselage ainsi obtenu ne necessite pas de passage 
15 ulterieur en autoclave. 

Dans une extension du proc6de selon 
1* invention, le bati (non represents ) qui supporte, le 
mandrin 24 et la tete de drapage 36 peut 6galement etre 
utilise, si n6cessaire, pour integrer & la peau de la 
20 structure obtenue une protection contre la foudre et 
pour assurer au moins en partie des operations de 
finition telles que le d6pot d'un revStement primaire 
destine & recevoir une peinture. 

La description qui precede fait apparaitre 
25 que le proc6d6 selon l 1 invention permet de fabriquer, 
de maniere industrielle et a moindre coiit, des pieces 
en mat6riau composite a matrice thermoplastique de 
grandes dimensions, form6es par l 1 assemblage d'une peau 
et d 1 elements de renfort, pratiquement sans limitation 
30 de taille. Un grand nombre de pieces habituellement 
metalliques peuvent ainsi etre fabriqu6es en materiau 
composite, ce qui permet de b6neficier des avantages 
propres & ces mat6riaux. 
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II est & noter que le proc6d6 selon 
l 1 invention n'interdit pas l'ajout ulterieur de 
certains 616ments de renfort ou autres en mat6riaux 
diff6rents et notamment ra6talliques, lorsque la 
5 fabrication de ces 61ements n'est pas possible ou trop 
coQteuse par les techniques de fabrication des 
materiaux composites a matrice thermoplastique. 
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RE VEND I CAT I ONS 

1. Proc6d6 de fabrication de pieces de 
grandes dimensions, en mat6riau composite/ incluant une 
5 peau (10) et des 61£ments de renfort (12,14,16)/ 
caracteris6 par le fait qu'il comprend les stapes 
suivantes : 

- fabrication s6paree des elements de renfort 
(12,14,16), par drapage, consolidation et mise en 

10 forme, & partir d'une bande (18) de fibres longues 

impregn6es de r6sine thermoplastique ; 

- mise en place des Elements de renfort (12,14,16) sur 
un outillage (23) de forme complementaire de la piece 
& fabriquer ; et 

15 - fabrication de la peau (10) et assemblage simultan§ 
de celle-ci et des 616ments de renfort (12,14,16), 
par drapage et consolidation en continu d'au moins 
une bande (32) de fibres longues impregnees de r6sine 
thermoplastique, directement sur 1' outillage (23) 

20 portant les elements de renfort (12,14,16). 

2. Proc6d6 selon la revendication 1, dans 
lequel les §l§ments de renfort (12,14,16) sont 
fabriqu§s par depose automatis6e en continu d'une bande 
(18) de fibres longues impr6gn§es de r6sine 

25 thermoplastique, de fagon A former un panneau (20), par 
d6coupe de flans (22) dans ce panneau, puis par 
consolidation et mise en forme de ces flans (22). 

3. Precede selon la revendication 2, dans 
lequel les flans (22) sont consolides avant d'etre mis 

30 en forme. 
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4. Proc§d§ selon l'une quelconque des 
revendications 2 et 3, dans lequel les flans (22) sont 
consolides en autoclave/ ou sous presse chauffante. 

5. Proc6d6 selon l'une quelconque des 
5 revendications 2 a 4, dans lequel les flans (22) sont 

mis en forme par thermoformage. 

6. Proc6d6 selon la revendication 5, dans 
lequel des flans (22) sont cintr6s avant d'§tre mis en 
forme par thermoformage. 

10 7. Proc6d6 selon la revendication 2, dans 

lequel les flans (22) sont consolides et mis en forme 
simultanement par thermoformage/ sous presse 
chauffante. 

8. Procede selon l'une quelconque des 
15 revendications precedentes, appliqu6 a la fabrication 

d'une pi£ce creuse, dans lequel on place les elements 
de renfort (12/14,16) dans des evidements pr6vus sur un 
mandrin (23) de l'outillage (24)/ puis on drape et on 
consolide en continu ladite bande (32) sur ce mandrin 
20 en faisant tourner celui-ci autour de son axe. 

9. Proc6de selon la revendication 8, 
appliqu6 a la fabrication de trongons de fuselage 
d'a6ronefS/ dans lequel on fabrique des elements de 
renfort comprenant des lisses (12), des cadres (14) et 

25 des renforts locaux (16) . 

10. Proc£d6 selon l'une quelconque des 
revendications pr6c6denteS/ dans lequel on integre 
ensuite & la peau (10) une protection contre la foudre. 
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